Introduction
The streamline of profiles of helicopter's main rotor blades, even in steady flight, show high variability. The angle of attack of a specific blade section depends on the speed of helicopter flight, current blade's azimuth, profile distances from the rotor axis, blade's oscillation relative to flapping hinge and drag hinge and the location angle of blade resulting from pilot control. The wide range of the angles of attack achieved by different sections of blades and their forced variability caused by the control cause that there may appear the phenomenon of dynamic separation, which additionally increases the complexity of aerodynamic phenomena occurring at the main rotor. It all makes that aerodynamic loads acting on the blade, which, transferred on the fuselage enable the flight, show high variability.
The complexity of aerodynamic phenomena occurring at helicopter's main rotor is substantially increased during manoeuvring, especially by high flight speeds. In effect, there may occur some unexpected response to control, other than under typical flight conditions. One of the examples is the main rotor stall, which can take place by pull-up manoeuvre. The objective of this manoeuvre is a rapid increase of flight altitude with simultaneous deceleration of the flight speed. In the extreme case, a final state can be hovering flight -in this case; we deal with the so-called bob up to a hover.
The literature related to the issues of aerodynamics and mechanics of flight of helicopters focuses most frequently on the analysis regarding the established flight states [6, 13] . There are presented the models of aerodynamic phenomena occurring on the main rotor, and the formulas are given enabling to determine the location of the main rotor cone and calculate 'global' forces and moments generated by the rotor [4, 6, 9, 13÷15, 18] . Analysis of the dynamics of motion is based on linearized models [4, 7, 9, 12] .
The problems concerning the rotor operation under time-varying streamline conditions, during manoeuvres and are illustrated in a descriptive way. The example can be the description of the control and behaviour of the helicopter during pull-up manoeuvre [16] . It relates to Mi-8 helicopter and contains some basic information on the way to control, helicopter's behaviour and aerodynamic reasons of rotor's stall. It is to a large extent a qualitative description without showing detailed data regarding, in particular, the aerodynamic phenomena.
Due to this, the attempt was made to conduct detailed simulation studies of 'main rotor's stall', which would enable a qualitative aerodynamic analysis of main rotor and assessment of variability of loads on blades.
Helicopter simulation model
A mathematical model used to analyse the helicopter movement was constructed in reliance on a diagram illustrated in figure 1 . A precise description can be found in works [10, 11] . It takes the form of the system of ordinary differential equations:
where x is the vector of flight parameters encompassing:
U, V, W -components of the forward speed of helicopter in a system related to fuselage Oxkykzk, P, Q, R -angular velocities of the helicopter in system Oxkykzk, Θ, Φ, Ψ -helicopter's angles of pitch, roll and yaw, 
which includes:
θ0 -collective pitch angle of the main rotor, κs -control angle in longitudinal movement, κs -control angle in lateral movement, ϕ0 -collective pitch angle of the tail rotor.
The system of equations (1) Taking into account the number of blades (four), equation (1) is the system of thirty differential equations. Right-hand sides of these equations encompass, i.a. external forces and moments acting on the helicopter and individual blades. Aerodynamic interactions related to blades are calculated by determining local angles of attack for subsequent sections of blade located at a given azimuth. Knowing the aerodynamic characteristics of the profile, it is possible to calculate local aerodynamic loads, which, when appropriately accumulated, act on the fuselage. Measurements are performed in this way so that the time step would change by 5 o . The blade is divided into 50 sections. Such calculation method allows to precise analyse the variability of the angles of attack along the blade during its rotation, taking cognizance of oscillations around hinges. Additionally, the model captures that each of these blades generates vortices at blades' tips. These vortices are arranged in space in spirally twisted plaits. The circulation around each of the vortices changes due to the variability of aerodynamic lift generated by the blade. By computing the local angle of attack of blade sections, the induced velocity generated by each of vortices was taken into account. The Biot-Savart law was used limiting the considered length of vortices to the length arising from four previous rotations.
Simulation of a stall during the pull-up manoeuvre
As it was elaborated in the introduction, the aim of the pull-up manoeuvre is a rapid increase of altitude by the simultaneous deceleration of the flight speed. In extreme case, when it is a bob up to a hover, the speed decelerates to 0. By making simulations, one was based on control, which was described in [16] .
The controlled angles applied in calculations were illustrated in figures 2÷5. fig.8 . Additionally, figure 9 shows blade oscillations relative to the flapping hinge and drag hinge. -Phase I (10-11 second): The pilot must first pull the control stick energetically toward him (change of angle κs ) with the simultaneous increase of collective pitch θ0. Due to this, the angle of pitch of the helicopter Θ starts to increase (climbing). Change of streamline conditions of the helicopter's main rotor increases the generated aerodynamic lift, and additionally, it can lead to the jump of revolutions (permissible revolutions are then exceeded). The increase in the aerodynamic lift contributes to the rise of the stall. -Phase II (11-12 second): Applying the constant speed, the pilot pushes the control stick away from oneself reaching in a 12 second a starting position of a control stick. Despite this, the stall is still present, and the angle of pitch is still on the increase (climbing).
-Phase III (12-14 second): To prevent it from happening the pilot moves the control stick to the front and reaches the extreme forward tilt. In the beginning, the control becomes ineffective, and the pitch angle is still on the rise. The desired reaction in the form of decreasing this angle appears in 14 second of the flight. -Phase III (14-15 second): The pilot again pulls the control toward himself to get the helicopter decelerating the pitch. At the same time, the collective pitch is decreased to the value ensuring the maintenance of flight altitude under flight conditions with reduced speed. This manoeuvre involves strong, changeable blade oscillations around hinges:
flapping hinge (angle β) and drag hinge (angle ζ), which was illustrated in figure   9 . The initial fragments of both graphs relate to the flight before the initiation of manoeuvre and allow to estimate the oscillations' intensity within its duration. The preceding analysis of helicopter behaviour enables to state that in the II manoeuvre phase the helicopter does not respond correctly to control and still increases the angle of the roll (climbing) despite pushing the control stick away from oneself. The reason for such behaviour is attributed to aerodynamic phenomena occurring at main rotor blades. To make a quantitative assessment in this field, there were prepared maps of the distribution of the angles of attack on the surface of the main rotor during specific manoeuvre moments. There were exhibited below in figure Also, some curves demonstrate rapid changes of the angles of attack on a short section of the blade. The analysis suggests that is caused by the approaching blade or even crossing vortices, which were previously generated by the rotor. Such a situation may not happen during a steady flight when vortices remain outside the rotor. It is, however, possible throughout the simulated manoeuvre. The distributions regarding revolution 56 confirm that along the retreating blade and on a vast section of a front blade (near the drive shaft), the angles of attack exceed the critical value.
Determining the angle of attack for every azimuth and each radius makes it viable to compute local aerodynamic forces produced by blade sections. Figure 12 shows the distributions of aerodynamic lift on the rotor surface corresponding to the previously described time instants (rotations). Rotation 22 contributes to the development of effects well-described in the literature, and they include a negative aerodynamic lift of a retreating blade in the vicinity of a rotor drive shaft. It is caused by the reverse flow of profiles and negative angles of attack. Not to mention that final profiles of the advancing blade generate a negative aerodynamic lift. It is due to the control and blade's oscillations relative to the flapping hinge, which gives negative angles of attack, as plotted in figure 10 . Figure 13 outlines the distributions of aerodynamic lift similar to figure 11. Revolution 22 distinguishes itself with a typical distribution -the aerodynamic lift on blades increases linearly along the blade, whereby for the advancing blade their values near the drive shaft are higher than for the others, but for higher radii, they are smaller. The most significant conclusions can be drawn from revolution 48. It can be observed that the previously described changes of the angle of attack occurring on the small section lead to substantial changes of aerodynamic lift. It is a source of strong damping moments acting on the blade throughout the manoeuvre. It is also to be noted that there are various maximum values obtained in individual manoeuvre phases -in level flight to 4500 N/m and during the manoeuvre to 7000 N/m. 
Summary
The article presents an efficient way to analyse aerodynamic phenomena happening at the helicopter's main rotor throughout manoeuvring. It enabled to determine the resultant time-varying loads acting on the blade. The applied mathematical model allows to perform such analyses without the necessity to make simplifications. With regard to the rotor, they consist in investigating the aerodynamics in quasi-steady states omitting the constant variability of work conditions. However, with respect to the issues of manoeuvering flights, the simplifications concern the simplified method for determining the aerodynamic forces produced by the rotor.
The obtained results confirmed that it is possible to reproduce the helicopter behaviour even in extreme flight states. The developed simulation model can be used to analyse typical flight phases of the helicopter and to predict its behaviour within operational limits.
ANALIZA AERODYNAMIKI I OBCIĄŻEŃ WIRNIKA
NOŚNEGO W WARUNKACH PRZECIĄGNIĘCIA WIRNIKA NOŚNEGO ŚMIGŁOWCA PRZY WYKONYWANIU MANEWRU "GÓRKA"
Wstęp
Opływ profili łopat wirnika nośnego śmigłowca, nawet w warunkach lotu ustalonego, cechuje się dużą zmiennością. Kąt natarcia konkretnego przekroju łopaty zależy od prędkości lotu śmigłowca, bieżącego azymutu łopaty, odległości profilu od osi wirnika, wahań łopaty względem przegubu poziomego i pionowego oraz od kąta ustawienia łopaty wynikającego ze sterowania przez pilota. Szeroki zakres osiąganych przez różne przekroje łopaty kątów natarcia oraz wymuszona ich zmienność spowodowana sterowaniem powodują, że może pojawić się też zjawisko dynamicznego oderwania, co dodatkowo powiększa złożoność zjawisk aerodynamicznych występujących na wirniku nośnym. Wszystko to powoduje, że obciążenia aerodynamiczne działające na łopatę, które przenoszone na kadłub zapewniają możliwość wykonywania lotu, cechują się dużą zmiennością.
Złożoność zjawisk aerodynamicznych występujących na wirniku nośnym zwiększa się istotnie w trakcie manewrowania, szczególnie przy dużych prędkościach lotu. W efekcie mogą pojawić się nieoczekiwane przez pilota reakcje na sterowanie, odmienne niż w typowych warunkach lotu. Jednym z przykładów jest "przeciągnięcie wirnika nośnego", które wystąpić może przy wykonywaniu manewru "górka". Celem tego manewru jest gwałtowne zwiększenie wysokości lotu z jednoczesnym wyhamowaniem prędkości. W skrajnym przypadku stanem końcowym może być zawis -w tym przypadku mamy do czynienia z tzw. "wyskokiem do zawisu". Literatura dotycząca zagadnień aerodynamiki i mechaniki lotu śmigłowców skupia się najczęściej na analizie dotyczącej ustalonych stanów lotu, warunków równowagi, stateczności i sterowności np. [1, 2, 6, 12] . Prezentowane są tam modele zjawisk aerodynamicznych powstających na wirniku nośnym, podawane są formuły pozwalające wyznaczyć położenie stożka wirnika nośnego oraz obliczyć "globalne" siły i momenty generowane przez wirnik [6,9,12÷14,16,17] . Analiza dynamiki ruchu opiera się na modelach zlinearyzowanych [4, 7, 8, 11, 13] . Zagadnienia dotyczące pracy wirnika w zmiennych w czasie warunkach opływu, w trakcie manewrów, są przedstawiane w sposób opisowy [3, 13, 15] . Przykładem jest opis sterowania i zachowania się śmigłowca w trakcie "górki" zawarty w [15] . Dotyczy on śmigłowca Mi-8 i zawiera ogólne informacje o sposobie sterowania, reakcji śmigłowca i aerodynamicznych przyczynach przeciągnięcia wirnika. Jest to w dużej mierze opis jakościowy bez pokazania szczegółowych danych dotyczących w szczególności zjawisk aerodynamicznych.
W związku z tym podjęto próbę przeprowadzenia szczegółowych badań symulacyjnych "przeciągnięcia wirnika nośnego", które umożliwiłyby ilościową analizę aerodynamiki wirnika nośnego oraz ocenę zmienności obciążeń pojawiających się na łopatach.
Model symulacyjny śmigłowca
Model matematyczny służący do analizy ruchu śmigłowca opracowano w oparciu o schemat pokazany na rysunku 1. Dokładny opis można znaleźć w pracach [9, 10] . Ma on postać układu równań różniczkowych zwyczajnych:
gdzie x jest wektorem parametrów lotu obejmującym:
U, V, W -składowe prędkości postępowej śmigłowca w układzie związanym z kadłubem Oxkykzk, P, Q, R -prędkości kątowe śmigłowca w układzie Oxkykzk, Θ, Φ, Ψ -kąty pochylenia, przechylenia i odchylenia śmigłowca, θ0 -kąt skoku ogólnego wirnika nośnego, κs -kąt sterowania w ruchu podłużnym, ηs -kąt sterowania w ruchu bocznym, ϕ0 -kąt skoku ogólnego śmigła ogonowego.
Układ równań (1) obejmuje: -równania ruchu postępowego śmigłowca; -równania ruchu obrotowego śmigłowca; -równanie opisujące ruch obrotowy wirnika wokół jego wału; -równania ruchu każdej z łopat względem jej przegubu poziomego PH; -równania ruchu każdej z łopat względem jej przegubu pionowego PV; -związki kinematyczne dotyczące kątów Θ, Φ, Ψ i współrzędnych xg, yg, zg.
Uwzględniając liczbę łopat (cztery) równanie (1) stanowi układ trzydziestu równan różniczkowych. Prawe strony tych równań obejmują między innymi zewnętrzne siły i momenty działające na śmigłowiec i poszczególne łopaty.
Oddziaływania aerodynamiczne dotyczące łopat oblicza się wyznaczając dla kolejnych przekrojów łopaty znajdującej się na danym azymucie lokalne kąty natarcia. Znając charakterystyki aerodynamiczne profilu można obliczyć lokalne obciążenia aerodynamiczne, które odpowiednio zsumowane działają na kadłub. Obliczenia prowadzi się dobierając krok czasowy tak, aby azymut zmieniał się o 5 o . Łopata dzielona jest na 50 przekrojów. Taki sposób obliczeń pozwala na szczegółową analizę zmienności kątów natarcia wzdłuż łopaty podczas jej wirowania, z uwzględnieniem wahań wokół przegubów. Dodatkowo w modelu uwzględniono, że każda z łopat generuje wiry spływające z końców łopat. Wiry te układają się w przestrzeni w skręcone spiralnie warkocze. Cyrkulacja wzdłuż każdego z wirów zmienia się w wyniku zmienności siły nośnej generowanej przez łopatę. Obliczając lokalny kąt natarcia przekrojów łopaty uwzględniono prędkość indukowaną generowaną przez każdy z wirów. Wykorzystano prawo Biota-Savarta, ograniczając jednocześnie uwzględnianą długość wirów do długości wynikającej z czterech poprzednich obrotów.
Symulacja przeciągnięcia w manewrze "górka"
Jak zaznaczono we wstępie, celem wykonania manewru "górka" jest szybkie zwiększenie wysokości z jednoczesnym wyhamowaniem prędkości lotu. W skrajnym przypadku, gdy jest to "wyskok do zawisu" prędkość maleje do zera. Prowadząc symulacje wzorowano się na sterowaniu, które opisano w [16] . Zastosowane w obliczeniach kąty sterowania pokazano na rysunkach 2÷5. Rysunki 2 i 3 dotyczą sterowania w ruchu podłużnym, zaś rysunki 4 i 5 sterowania w ruchu bocznym, które zapewnia wykonanie manewru w płaszczyźnie pionowej bez nadmiernego przechylania i odchylania śmigłowca.
Pokazano przyrosty poszczególnych kątów w stosunku do ich wartości, wynikających z zachowania warunków ustalonego lotu poziomego z prędkością początkową 55 m/s. Na rysunkach 6÷8 przedstawiono przebieg wybranych parametrów lotu: prędkości -rys. 6, kątów pochylenia, przechylenia i odchylenia śmigłowca -rys. 7, trajektorii lotu -rys. 8. Dodatkowo na rysunku 9 pokazano wahania łopat względem przegubu poziomego i pionowego.
Rys. 2. Zmiana skoku ogólnego θ0
Rys. 3. Zmiana sterowania podłużnego KS Rys. 4. Zmiana sterowania bocznego ηs Rys. 5. Zmiana skoku ogólnego śmigła ogonowego ϕ0
Rys. 6. Prędkość lotu Rys. 7. Kąty położenia śmigłowca Rys. 8. Trajektoria lotu Rys. 9. Kąty wahań łopat W celu sprawdzenia poprawności wyznaczenia warunków lotu ustalonego przyjęto, że wprowadzenie w manewr rozpoczyna się w 10 sekundzie lotu. Z przebiegów wynika, że wartości parametrów lotu są stałe, a wahania wykonują cykliczne wahania. Następne fazy manewru są następujące (patrz rys. 2, 3, 7):
-faza I (10-11 sekunda): Pilot energicznie ściąga drążek sterowy "na siebie"
(zmiana kąta κs) z jednoczesnym zwiększeniem skoku ogólnego θ0.
W efekcie kąt pochylenia śmigłowca Θ zaczyna rosnąć (zadzieranie). Zmiana warunków opływu wirnika nośnego powoduje wzrost generowanej przez niego siły nośnej, a dodatkowo może prowadzić do zwiększenia obrotów (nawet powyżej dopuszczalnych). Wzrost siły nośnej prowadzi do zwiększenia przeciążenia. -faza II (11-12 sekunda): Pilot w stałym tempie oddaje drążek od siebie osiągając w dwunastej sekundzie wyjściowe położenie drążka sterowego. Pomimo tego nadal występuje przeciążenie, a kąt pochylenia nadal rośne (zadzieranie). -faza III (12-14 sekunda): Aby temu przeciwdziałać pilot przemieszcza drążek sterowy do przodu osiągając skrajne przednie wychylenie. Początkowo sterowanie pozostaje nieefektywne i kąt pochylenia nadal rośnie. Pożądanej reakcji w postaci malenia tego kąta pojawia się w 14 sekundzie lotu. -faza IV (14-15 sekunda): Pilot ponownie ściąga drążek na siebie, aby wyhamować pochylanie śmigłowca. Jednocześnie skok ogólny jest zmniejszany do wartości zapewniającej utrzymanie wysokości lotu w warunkach lotu z mniejszą prędkością. -faza V (powyżej 15 sekundy): Faza kończąca manewr, gdy śmigłowiec w pełni reaguje na sterowanie.
W trakcie trwania wszystkich faz prędkość manewru prędkość śmigłowca gwałtownie maleje (rys. 6) zaś wysokość lotu rośnie (rys. 8) -przyrost wysokości wynosi niemal 80 metrów. Obserwuje się niewielkie zmiany kąta przechylenia Φ związane m.in. z efektami żyroskopowymi wywołanymi przez obracający się wirnik nośny. Manewr wiąże się z silnymi, zmiennymi wahaniami łopat wokół przegubów: poziomego (kąt β) i pionowego (kąt ζ), co pokazano na rysunku 9.
Początkowe fragmenty obu przebiegów dotyczą lotu przed rozpoczęciem manewru i pozwalają na ocenę intensywności wahań w jego trakcie.
Powyższa analiza zachowania się śmigłowca pozwala stwierdzić, że w II fazie manewru śmigłowiec nie reaguje właściwie na sterowanie i nadal zwiększa kąt pochylenia (na zadzieranie), pomimo oddania drążka od siebie. Przyczyna takiego zachowania tkwi w zjawiskach aerodynamicznych zachodzących na łopatach wirnika nośnego. Aby dokonać ilościowej oceny w tym zakresie sporządzono mapy rozkładu kątów natarcia na powierzchni wirnika nośnego w określonych chwilach manewru. Pokazano je poniżej na rysunku 10. o i 270 o widać znaczne wartości kąta natarcia, zwłaszcza w pobliżu wału. Jednocześnie niektóre z krzywych pokazują na gwałtowne zmiany kątów natarcia na krótkim odcinku łopaty. Analiza pokazuje, że jest to spowodowane przez zbliżanie się łopaty, a nawet przecinanie wirów, które wcześniej zostały wygenerowane przez wirnik. Taka sytuacja nie może się wydarzyć w trakcie lotu ustalonego, gdy wiry pozostają poza wirnikiem. Jest natomiast możliwa w trakcie symulowanego manewru.
Rozkłady dotyczące obrotu 56 potwierdzają, że wzdłuż łopaty powracającej i na znacznej części łopaty "przedniej" (w pobliżu wału) kąty natarcia przekraczają wartość krytyczną.
Określenie dla każdego azymutu i dla każdego promienia kąta natarcia pozwala na obliczenie lokalnych sił aerodynamicznych generowanych przez sekcje łopat. Na rysunku 12 pokazano odpowiadające opisanym wcześniej chwilom czasu (obrotom) rozkłady siły nośnej na powierzchni wirnika. Dla obrotu 22 widoczne są dobrze opisane w literaturze efekty -ujemna siła nośna dla łopaty powracającej w pobliżu wału wirnika. Jest to spowodowane odwrotnym opływem profili i ujemnymi kątami natarcia. Również końcowe profile łopaty nacierającej generują ujemną siłę nośną. Wynika to zarówno ze sterowania, jak i z wahań łopat względem przegubu poziomego, co w sumie daje ujemne kąty natarcia, tak jak pokazano na rysunku 10.
Rysunek 13 przedstawia rozkłady siły nośnej w sposób analogiczny do rysunku 11. Dla obrotu 22 rozkład jest typowy -siła nośna na łopatach narasta liniowo wzdłuż łopaty, przy czym dla łopaty nacierającej jej wartości w pobliżu wału są większe niż dla pozostałych, ale dla większych promieni mniejsze. Jednak najistotniejsze wnioski dotyczą obrotu 48. Widać, ze opisane wcześniej gwałtowne zmiany kąta natarcia zachodzące na małej długości prowadzą do zasadniczych zmian wartości siły nośnej. Jest to źródłem silnych momentów gnących działających na łopatę w trakcie wykonywania manewru. Warto też zwrócić uwagę na różne wartości maksymalne osiągane w poszczególnych fazach manewruw locie poziomym to 4500 N/m, zaś w trakcie manewru to 7000 N/m.
Rys. 12. Rozkład siły nośnej w trakcie manewru
Rys. 13. Rozkład siły nośnej wzdłuż łopat w trakcie manewru
Podsumowanie
W artykule przedstawiono skuteczny sposób analizy zjawisk aerodynamicznych zachodzących na wirniku nośnym śmigłowca w trakcie wykonywania manewru. Pozwoliło to na wyznaczenie, będących ich efektem zmiennych w czasie obciążeń działających na łopatę. Zastosowany model matematyczny pozwala na takie analizy bez konieczności stosowania uproszczeń. W odniesieniu do wirnika polegają one badaniu aerodynamiki w stanach quasi ustalonych pomijających ciągłą zmienność warunków pracy. Natomiast w odniesieniu do zagadnień lotów manewrowych uproszczenia dotyczą stosowania uproszczonego sposobu określa-nia sił aerodynamicznych wytwarzanych przez wirnik.
Otrzymane wyniki potwierdziły, że możliwe jest odtworzenie zachowania się śmigłowca nawet w ekstremalnych stanach lotu. Opracowany model symulacyjny może być wykorzystany do analiz typowych faz lotu śmigłowca oraz do prognozowania jego zachowań w obszarze ograniczeń eksploatacyjnych.
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